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摘　要：针对再入初始速度大、飞行时间约束苛刻的轨迹设计问题，提出一种基于遗传算法和攻角 ＋倾
侧角联合优化的再入快速抵达轨迹优化设计方法。该方法在再入初段利用较大攻角迅速减小弹道倾角和拉

平弹道，在再入后段／滑翔段联合设计和优化攻角 ＋倾侧角变化规律以显著降低终端飞行速度，同时满足终
端高度、终端航向角、最大动压、最大热流等约束条件。该方法能够提升传统升力体飞行器再入快速到达能

力并拓展其应用范围。仿真结果表明，在典型飞行器参数和较大初始再入速度条件下，全程飞行时间小于

１２ｍｉｎ，终端速度能够小于７Ｍａ，横向机动距离超过８００ｋｍ。
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　　轨迹优化和设计问题是传统升力体飞行器再
入滑翔飞行中的核心问题。传统的再入滑翔轨迹

优化通常以最大航程作为性能指标优化目标同时

确保较大落地速度，终端约束条件包括终端高度

和终端最大速度，飞行过程约束条件包括最大过

载、热流和动压等。然而，针对再入初始速度大、

全程再入飞行时间苛刻、终端速度尽量小、不考虑

最远航程的升力体飞行器应用，国内外鲜有开展

相关的轨迹优化研究工作。

文献［１］基于粒子群算法求解再入高超声速
飞行器轨迹设计和优化问题，得到了一种能满足

攻防两端约束条件的最优轨迹，该方法以航程最

远为性能指标，约束终端最小速度。文献［２］提
出了基于改进多阶段高斯伪谱方法解决复杂条件

下的高超声速飞行器轨迹设计和优化问题，其主

要考虑了路径点和绕飞区约束条件。文献［３］考
虑飞行器再入轨迹多目标优化问题，提出了一种

基于粒子群和层次分析法的综合求解策略，其优

化目标为最小飞行时间和最小总加热量。文

献［４］提出了一种面向多目标的高超声速飞行器
轨迹优化方案，优化性能指标考虑了最大纵程、最

小总加热量和最小弹道跳跃幅度三种。文献［５］
和文献［６］则基于高斯伪谱法对飞行器轨迹进行
优化求解。文献［７］提出了一种全程大气层内的
助推－滑翔轨迹设计和优化方法。文献［８］利用
遗传算法对连续跳跃飞行的飞行器进行轨迹优

化，其优化目标为燃料消耗率最小。文献［９］利
用遗传算法对高超声速飞行器轨迹进行优化，主
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要满足航程最短并规避威胁区域。文献［１０］研
究了基于微分平坦理论的高超声速飞行器轨迹设

计和优化问题。上述轨迹优化研究工作主要应用

于对地任务，优化目标通常是航程最远或者燃料

消耗较小等。

本文针对初始速度大的升力体飞行器再入滑

翔快速抵达应用，提出了一种基于遗传算法和攻

角＋倾侧角联合分段优化的再入滑翔轨迹优化和
设计方法。本文所指的再入飞行过程包括再入初

段和再入中段（即滑翔段）。针对较大再入速度

和初始再入倾角，本文方法再入初段利用较大攻

角迅速减小弹道倾角和拉平弹道，再入中段联合

优化攻角＋倾侧角变化规律，通过大倾侧角、合适
攻角以及倾侧角方向变化，实现快速减速、航向角

回归及滑翔高度波动在一定范围内，同时确保最

大动压、过载和热流满足约束条件。该方法能够

提升传统升力体飞行器再入快速到达能力并拓展

其应用范围，如针对时敏目标。

１　再入快速抵达轨迹优化设计方法

１．１　动力学方程［１１－１２］

本文选择飞行器航迹坐标系 ｏｘｙｚ作为动力
学方程坐标系。在航迹坐标系下建立动力学方程

的优势是升力 Ｌ和阻力 Ｄ不会出现在同一个方
程，并且阻力Ｄ仅出现在速度方程里。不考虑地
球非球形摄动等因素的简化动力学方程如下

所示［１３－１４］。

Ｖ·＝－Ｄｍ＋ω
２
ｅｒｃｏｓ（ｓｉｎγｃｏｓ－ｃｏｓγｓｉｎｃｏｓψ）

γ·＝ＬｍＶｃｏｓσ＋
Ｖ
ｒ－

ｕ
ｒ２( )Ｖｃｏｓγ＋２ωｅｃｏｓｓｉｎψ＋

　
ω２ｅｒｃｏｓ
Ｖ （ｃｏｓγｃｏｓ＋ｓｉｎγｓｉｎｃｏｓψ）

ψ·＝ Ｌ
ｍＶｃｏｓγ

ｓｉｎσ＋Ｖｒｃｏｓγｓｉｎψｔａｎ－
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ω２ｅｒ
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ｈ·＝Ｖｓｉｎγ

θ·＝Ｖｃｏｓγｓｉｎψｒｃｏｓ

·＝Ｖｃｏｓγｃｏｓψ















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

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（１）

其中，Ｖ、γ、ψ、ｈ、θ、、ｍ分别为飞行器的速度大
小、当地弹道倾角、航向角、高度、经度、纬度和质

量，σ为飞行器倾侧角，ωｅ为地球自转角速度，ｕ

为地球引力常数，γ为当地弹道倾角，ψ为航
向角。

升力Ｌ和阻力Ｄ的计算公式如下：
Ｌ＝０．５·ＣＬ·ρ·Ｖ

２·Ｓｒｅｆ
Ｄ＝０．５·ＣＤ·ρ·Ｖ

２·Ｓ{
ｒｅｆ

（２）

其中：ＣＬ和ＣＤ分别为升力系数和阻力系数，可分
别根据飞行器的攻角α和Ｍａ计算得到；ρ为大气
密度，可根据飞行器当前高度 ｈ和大气数据插值
计算得到；Ｓｒｅｆ为飞行器参考面积。升力体飞行器
受力示意图如图１所示。其中 ｍｇ为飞行器所受
重力。

图１　升力体飞行器受力示意图
Ｆｉｇ．１　Ｆｏｒｃｅｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｌｉｆｔｉｎｇｂｏｄｙｖｅｈｉｃｌｅ

１．２　再入快速抵达轨迹优化设计方法

当升力体飞行器再入速度和再入倾角较大时

（如速度超过７ｋｍ／ｓ，倾角大于 －５°），针对飞行
时间受限、最大终端速度受限的应用场景，飞行器

弹道需迅速拉平以满足后续滑翔飞行，并且避免

再入高度过低导致热流过大甚至直接落地。此

外，飞行器弹道拉平后通常难以在较短时间内将

终端速度快速减小，飞行过程需确保滑翔高度波

动在一定范围内，并且最大动压、最大过载、最大

热流、终端航向角、终端高度等参数满足约束

条件。

本文提出了基于全程飞行时间受限、终端最

大速度受限的一种再入快速抵达轨迹优化设计方

法，具体策略和流程如下：

１）全程攻角、倾侧角分段设计策略。飞行全
程包括再入初段、再入中段（包括滑翔中段１和
滑翔中段２）。

①再入初段采用大攻角和零倾侧角飞行，迅
速将弹道倾角拉平。

②滑翔中段１，采用大倾侧角和较大攻角，通
过气动阻力实现大幅度减速，确保终端速度较小。

此外，利用升力在垂直方向的分量（Ｌｃｏｓσ）实现
与重力、离心力近似配平，保证高度波动在一定范

围内，并通过在水平方向的分量（Ｌｓｉｎσ）实现横
向机动，即：

·０４·
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Ｌｃｏｓσ≈ｍｇ－Ｖ
２

ｒ

ｄｉｓ＝（Ｌｓｉｎσ／ｍ）ｄｔ{ ２

（３）

其中，ｄｉｓ为横向机动距离。
③滑翔中段２，继续采用大倾侧角和较大攻

角，同时变换倾侧角方向。飞行器继续减速和横

向机动，同时实现航向回归。

此外，考虑控制量变化平缓、姿态控制能力等

实际工程应用因素，攻角、倾侧角发生跳跃时，按

照一定时间间隔变化攻角和倾侧角，并且倾侧角

方向变化时，中间具有一定间隔时间。此外，受最

大攻角约束、最大倾侧角约束以及全程近似平衡

滑翔条件等，全程攻角、倾侧角分段初步设计结果

如图２所示。

图２　攻角、倾侧角初步设计
Ｆｉｇ．２　Ｉｎｉｔｉａｌｄｅｓｉｇｎｏｆａｔｔａｃｋａｎｇｌｅａｎｄｂａｎｋａｎｇｌｅ

２）全程攻角、倾侧角优化。为了实现飞行器有
限时间内的快速减速和抵达，针对图２所示的全程
攻角、倾侧角变化规律，提出再入快速抵达轨迹优

化设计模型，优化目标函数和优化变量，具体如下：

Ｍｉｎ： Ｊ（Ｘ）＝Ｖｆ
Ｘ＝｛ｔ１，ｔ２，ｔ３，ｔ４，ｔ５，ｔｆ｝

（４）

其中，Ｊ（Ｘ）为优化目标，Ｖｆ为终端速度大小。
过程约束条件包括：

①滑翔段弹道倾角：γ≤γｍａｘ０。
②驻点热流：Ｑ≤Ｑｍａｘ０。
③动压：ｑ≤ｑｍａｘ０。
④过载：ｎ≤ｎｍａｘ０。

其中，驻点热流Ｑ＝５２１·１０－５· ρ／ｒ槡 ｎ·Ｖ
３．１５，ｒｎ

为飞行器端头曲率半径，动压ｑ＝０５·ρ·Ｖ２，过载

ｎ＝ Ｌ２＋Ｄ槡
２／（ｍｇ），γｍａｘ０、Ｑｍａｘ０、ｑｍａｘ０、ｎｍａｘ０分别为

弹道倾角、驻点热流、动压以及过载的最大约束值。

终端约束条件包括：

①终端高度：ｈｆ－ｈｆ０ ≤Δｈｍａｘ０。
②终端航向角：ψｆ－ψ０ ≤Δψｍａｘ０。

其中，ｈｆ、ｈｆ０、ψｆ、ψ０分别为终端高度、终端高度约
束值、终端航向角和初始时刻航向角，Δｈｍａｘ０和
Δψｍａｘ０分别为终端高度误差最大约束值和终端航
向角误差最大约束值。

遗传算法是基于“适者生存”的一种高度并

行、随机和自适应的优化算法。利用遗传算法能

够有效解决较多优化参数、复杂过程约束条件和

终端约束条件的再入快速抵达轨迹优化设计方

法。具体步骤如下［１５－１７］：

１）采用二进制编码，确定优化变量｛ｔ１，ｔ２，ｔ３，
ｔ４，ｔ５，ｔｆ｝的二进制串长，组合成二进制个体；
２）随机产生一组二进制个体构成初始群体；
３）计算适应度函数１／Ｊ（Ｘ），并执行复制操作；
４）按交换概率ｐｃ执行交换操作；
５）按变异概率ｐｍ执行变异操作。
反复执行步骤３～５，直至达到终止条件，其

中最佳个体即为最优结果。

２　仿真算例

２．１　初始条件

为了验证再入快速抵达轨迹优化设计方法实

现全程飞行时间约束苛刻和最大终端速度苛刻条

件（将终端速度最小化作为优化目标）下的弹道

拉平、减速和机动等任务，开展仿真分析。飞行器

初始时刻以及终端时刻的条件如表１所示。

表１　初始条件
Ｔａｂ．１　Ｉｎｉｔｉａｌｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ

参数 初始时刻 终端时刻

Ｖ／（ｍ／ｓ） ７２００ —

γ／（°） －６．４５ —

ψ（°） １３３．８ １３３．８
ｈ／ｋｍ １２０ ４０
θ／（°） １４６ —

／（°） ５１ —

飞行器气动参数采用典型ＣＡＶＬ参数，最大
升阻比约为２４，参考面积约为０３５ｍ２。

飞行器过程约束和终端约束条件具体包括：

Ｑｍａｘ０＝４０００ｋＷ／ｍ
２，ｑｍａｘ０ ＝６０ｋＰａ，ｎｍａｘ０ ＝６ｇ，

γｍａｘ０＝３°，Δｈｍａｘ０＝１ｋｍ，Δψｍａｘ０＝１°。
基于典型飞行任务要求、飞行器初始时刻状

态、攻角和倾侧角变化规律等因素，优化参数Ｘ＝
｛ｔ１，ｔ２，ｔ３，ｔ４，ｔ５，ｔｆ｝，其范围分别为：ｔ１∈［８０ｓ，
９０ｓ］，ｔ２∈［１２０ｓ，１５０ｓ］，ｔ３∈［３５０ｓ，４００ｓ］，
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ｔ４∈［４００ｓ，４５０ｓ］，ｔ５∈［６００ｓ，６５０ｓ］，ｔｆ∈［７００ｓ，
７２０ｓ］。

考虑姿态控制响应能力因素，图２中的攻角
和倾侧角的变化时间设置为８ｓ。此外，考虑全程
飞行时间约束苛刻，优化参数总飞行时间的最大

值设置为７２０ｓ。
遗传优化算法的主要参数包括种群规模、交叉

概率、变异概率、最大进化代数和最优解集容量［１６］。

其中最优解集容量设置了最优解的数量。本文仿真

算例的遗传算法主要参数设置如表２所示。

表２　遗传算法的主要参数
Ｔａｂ．２　Ｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆｇｅｎｅｔｉｃａｌｇｏｒｉｔｈｍ

参数名称 参数值

种群规模 ５０
交叉概率 ０．９
变异概率 ０．３

最大进化代数 １００
最优解集容量 ３０

２．２　优化和仿真结果

基于上述初始条件，采用遗传算法对本文轨

迹设计方法进行优化，得到一组最优参数：ｔ１＝
８８．０９ｓ，ｔ２＝１２５．１５ｓ，ｔ３＝３６０．６４ｓ，ｔ４＝４３９．６３ｓ，
ｔ５＝６１５．９９ｓ，ｔｆ＝７０８．３２ｓ。

基于上述最优参数获得弹道仿真结果，其中

终端速度Ｖｆ＝２１４１３ｍ／ｓ，终端航向角ψｆ＝１３２９°，
终端高度 ｈｆ＝３９３ｋｍ。终端航向角偏差约
０９°，终端高度偏差约 ０７ｋｍ。全程航程超过
３０００ｋｍ，横向机动距离超过８００ｋｍ。全程最大
热流、动压和过载分别为：Ｑｍａｘ＝２７５０ｋＷ／ｍ

２，

ｑｍａｘ＝２４．６ｋＰａ，ｎｍａｘ＝５．５ｇ。
全程飞行高度和速度、攻角和倾侧角、弹道倾

角、经度和纬度（二维轨迹）如图３～６所示。

图３　飞行高度和速度结果
Ｆｉｇ．３　Ｒｅｓｕｌｔｓｏｆｆｌｉｇｈｔｈｅｉｇｈｔａｎｄｖｅｌｏｃｉｔｙ

图４　攻角和倾侧角示意图
Ｆｉｇ．４　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆａｔｔａｃｋａｎｇｌｅａｎｄｂａｎｋａｎｇｌｅ

图５　弹道倾角示意图
Ｆｉｇ．５　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｉｎｃｌｉｎａｔｉｏｎ

图６　飞行经度和纬度示意图
Ｆｉｇ．６　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｆｌｉｇｈｔｌｏｎｇｉｔｕｄｅａｎｄｌａｔｉｔｕｄｅ

因此，在典型再入初始速度（７２００ｍ／ｓ）和再
入倾角（－６４５°）的条件下，采用本文提出的再
入快速抵达轨迹优化设计方法，实现飞行器

１２ｍｉｎ内的快速抵达和快速减速（终端速度小于

·２４·
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７Ｍａ），横向机动距离较大（超过８００ｋｍ），同时确
保了终端航向角、终端高度、全程最大热流、最大

动压和最大过载等参数满足约束条件。

３　结论

针对升力体飞行器再入速度较大以及飞行时

间约束苛刻的快速抵达轨迹设计问题，本文提出

了一种基于遗传算法和攻角＋倾侧角联合分段优
化的再入滑翔轨迹优化设计方法。该方法通过联

合设计和优化攻角 ＋倾侧角变化规律，通过大倾
侧角和大攻角以及倾侧角方向变化，实现有限时

间内的快速减速、航向角回归和横向机动，同时确

保终端高度、最大动压等参数满足约束条件。该

方法能够提升传统升力体飞行器再入快速到达能

力，改善有效载荷终端环境条件，从而拓展飞行器

应用范围。本文开展了针对典型飞行器参数和典

型应用的仿真分析。结果表明，在初始速度达

７２００ｍ／ｓ和全程时间小于１２ｍｉｎ条件下，终端速
度小于７Ｍａ，横向机动能力超过８００ｋｍ。
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